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圆轨道欠驱动航天器编队重构脉冲控制
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  摘 要:针对圆轨道径向或迹向欠驱动航天器编队重构控制问题,提出了欠驱动脉冲控制方法。首先,基于圆

轨道欠驱动航天器相对运动动力学模型,分析了两类欠驱动条件下的系统可控性和重构可行性。然后,解析推导

了两类欠驱动条件下实现重构所需的最少脉冲次数以及对应的速度增量消耗。最后,设计数值仿真算例,验证了

本文提出的欠驱动脉冲控制方法的正确性。仿真结果表明:径向和迹向欠驱动条件下均可实现圆轨道编队重构。

与全驱动控制方法相比,欠驱动控制方法可有效避免由推力器故障引起的重构任务失效,故而提高了控制系统的

灵活性与可靠性。
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0 引言
航天器编队飞行是空间任务中的一项关键技

术,可应用于对地观测、在轨服务、深空探测等任

务[1-3]。不同于传统单个大型航天器,航天器编队将
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以往单个航天器的功能分布在一群近距飞行的小型

航天器内,因而具有低成本、低风险、高可靠性以及

任务灵活性等优势[4-6]。其中,显著改善的任务灵活

性得益于编队构型的可重构性,即编队内的航天器

可根据不同任务需求通过相对轨道机动的方式改变

航天器间的相对位置,从而改变编队的几何构型[7]。
上述过程可定义为编队重构。作为编队飞行中的关

键技术,编队重构控制成为研究热点与难点。
现有的编队重构控制方法可分为脉冲控制与连

续推力控制方法。采用脉冲控制方法,VADDI等[8]

设计了圆轨道编队最优重构控制方案。ROSCOE
等[9]进一步考虑J2 摄动,设计了摄动环境下圆轨

道编队重构最优脉冲控制策略。此外,SOBIESIAK
等[10]进一步对脉冲时刻进行了优化。对于连续推

力控制方法,李静等[11]采用同伦分析方法和间接优

化方法推导了连续小推力作用的燃耗最优重构控制

轨迹。针对类似问题,吴宝林等[12]采用直接优化方

法求解了最优控制轨迹。此外,滑模控制[13]、鲁棒

控制[14]、神经网络控制[15]等方法也被应用于连续

推力作用的重构控制方案设计。
然而,上述脉冲或连续推力控制方法均基于相

对轨道动力学系统为全驱动控制系统的假设设计,
即航天器径向、迹向和法向均存在独立的控制通道。
若某一方向的推力器出现故障,系统成为欠驱动系

统,即 系 统 独 立 控 制 数 目 小 于 系 统 自 由 度 的 系

统[16]。此时,上述全驱动控制方法均不再适用。显

然,针对推力器故障问题,最为直接的解决方法为安

装备份推力器[17]。但考虑到小型编队航天器的质

量和成本约束,更为经济有效的方法为设计欠驱动

控制器。
针对欠驱动重构控制问题,国内外学者已开展

了一系列研究,主要包括径向欠驱动和迹向欠驱动

两类控制方法。对于径向欠驱动控制方法,LEON-
ARD等[18]基于航天器间的相对大气阻力近似作用

于迹向的假设,提出了仅采用迹向相对大气阻力进

行编队构型控制的概念。KUMAR等[19]采用线性

反馈控制方法设计了圆轨道径向欠驱动编队重构控

制器,且VARMA等[20]采用线性滑模控制方法解

决了类似问题。对于迹向欠驱动控制方法,GO-
DARD等[17]分析了迹向欠驱动条件下的圆轨道编

队重构可行性,并基此设计了线性滑模控制器。随

后,黄煦等[21]解析推导了两类欠驱动条件下的圆轨

道编队重构最优解析,并基此设计了自适应控制器。

然而,上述控制方案均假设控制器为连续推力,故而

不适用于脉冲推力的控制方式。考虑到脉冲推力更

易于工程实现,本文将研究脉冲推力作用下的圆轨

道径向或迹向欠驱动编队重构控制方法。
综上,与现有成果相比,本文的不同与改进之处

在于:1)与全驱动重构控制方法[7-15]相比,本文提出

的控制方法可适用于径向和迹向欠驱动两类情况,
故而可有效避免由推力器故障引起的重构任务失

效;2)与现有全驱动重构控制方案相比,采用本文提

出的欠驱动控制方案可有效减小控制器数目,进而

减轻航天器系统质量,降低系统成本,更加符合未来

小型化、低成本的编队航天器的发展需求;3)与连续

推力作用的欠驱动控制方法[17-21]相比,本文提出的

控制方法采用脉冲推力方式,故而更贴合工程实际,
减少操作难度。

1 动力学建模与分析

1.1 动力学模型

坐标系定义如图1所示。由图可见,主航天器

运行于圆轨道,从航天器飞行于主航天器附近,并与

其构成编队。OEXIYIZI为地心惯性坐标系,OE 为

地心。主从航天器相对运动在轨道坐标系OCxyz
中描述,其中,OC 为主航天器质心,x 轴沿主航天

器地心距矢量RC 方向,z 轴沿主航天器轨道面法

向,y 轴与x、z轴构成右手笛卡尔直角坐标系。OD

为从航天器质心,且RD 为从航天器地心距矢量。

图1 坐标系定义

Fig.1 Definitionofcoordinateframes
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定义ρ=RD-RC=[x y z]T为主从航天器

相对位置矢量,假设主从航天器相对距离远小于其

地心距,则主从航天器相对运动方程可表述为[22]

X
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=AX+BiUi,i=1,2 (1)
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式中:X=[ρT ρ
·T]T 为主从航天器相对运动状态

矢量,且ρ
·
=[x

·
y
·

z
·]T 为主从航天器相对速度矢

量;下标i=1和i=2分别表示径向和迹向欠驱动情

况。对 于 径 向 欠 驱 动 情 况,控 制 输 入 U1 =
[Uy Uz]T,对于迹向欠驱动情况,控制输入U2=
[Ux Uz]T;0M×N 和IM×N 分别表示维数为M ×N

的零矩阵和单位矩阵;n= μ/a3
C 为主航天器的平

均轨道角度,其中,μ为地球引力常数,aC 为主航天

器轨道长半轴。
需要指出的是,上述线性化模型仅对近距航天

器成立。一般地,对于相对距离在100km范围的

航 天 器,由 线 性 化 假 设 引 起 的 误 差 不 超 过

0.03%[23]。本文中讨论的航天器编队范围在几千

米范围之内,因此,由线性化引起的误差可忽略

不计。

1.2 能控性分析

主从航天器相对运动模型式(1)为线性时不变

系统。根据线性系统理论[24],系统 (A,B1)在径向

欠驱动条件下仍完全可控。相反,迹向欠驱动条件

下,系统 (A,B2)非完全可控,可按能控性结构分

解为
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其中
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A
-

uu=0,B
-

c=[02×3 I2×2]T (6)

式中:X
-
c=[y

·
z y x

·
z
·]T为可控状态矢量,且

X
-
u=y

·
+2nx 为不可控状态矢量。

1.3 可行性分析

对于径向欠驱动情况,由于系统仍完全可控,因
而编队重构仍可行。相反,对于迹向欠驱动情况,系
统非完全可控,但这并不影响编队重构的可行性,具
体原因有两方面。一方面,对于圆参考轨道,若要构

成无长期漂移的自然周期性相对轨道,主从航天器

的相对运动状态应满足y
·

+2nx=0[7],即对于初始

的编队构型和待重构的构型,都需满足上述条件。
另一方面,对于编队重构问题,初始时刻主从航天器

构成编队,故有X
-
u=y

·

+2nx=0成立。由于X
-
u的

不可控性,将在整个控制过程中保持其初值不变,即

X
-
u=0,恰好满足待重构的构型条件。因此,迹向欠

驱动条件下,编队重构仍可行。

2 脉冲控制
如式(1)所示,对于近距圆轨道相对运动,平面

内与平面外的相对运动状态解耦。同时,对于径向

或迹向欠驱动情况,法向的相对运动与径向和迹向

相对运动独立,且法向相对运动动力学系统为全驱

动控制系统。因此,法向脉冲控制可采用常规全驱

动脉冲控制方法设计,且对径向和迹向相对运动无

影响。基此,本文仅对平面内的欠驱动脉冲控制方

法进行设计,法向全驱动控制方法可参考文献[25]。

2.1 径向欠驱动

径向欠驱动条件下,定义平面内相对运动状态

矢量为X1=[x y x
·

y
·]T,则平面内相对运动

模型可表述为

X
·

1=A1X1+B1Uy (7)
式中
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  式(7)的解析解为

X1(tf)=Φ1(tf,t0)X1(t0)+∑
k

i=1
Φ1v(tf,ti)ΔVyi

(9)
式中:t0,tf分别为初始和终端时刻;ti 为施加迹向

脉冲的时刻。Φ1(τ2,τ1)为状态转移矩阵,即

Φ1=

4-3c 0 s/n 2(1-c)/n
6(s-n) 1 2(c-1)/n 4s/n-3Δτ
3ns 0 c 2s

6n(c-1) 0 -2s 4c-3
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(10)
式中:Δτ=τ2-τ1;s=sinnΔτ且c=cosnΔτ。Φ1v=
Φ1(:,4),即Φ1v 为矩阵Φ1 的第4列。

定义ΔX1=X1(tf)-Φ1(tf,t0)X1(t0),F1 =
[Φ1v(tf,t1) Φ1v(tf,t2) … Φ1v(tf,tk)], 且

ΔV1=[ΔVy1 ΔVy2 … ΔVyk]T,则式(9)可简

化为

ΔX1=F1ΔV1 (11)

  式(11)为k 元一次方程组,其中,ΔX1 ∈R4,

F1 ∈R4×k 且ΔV1 ∈Rk,R 表示实数域。显然,当

k<4时,方程组无解;当k=4时,若rank(F1)=4,
方程组有唯一解,其中rank表示矩阵的秩;当k>4
时,方程组有无穷组解。由此可得,一般情况下,实
现径向欠驱动编队重构脉冲控制的最小次数为4,
并且当4次脉冲的时刻ti 确定时,每次脉冲施加的

速度增量ΔVyi也随之确定,即

ΔV1=F-1
1 ΔX1 (12)

2.2 迹向欠驱动

迹向欠驱动条件下,由于系统非完全可控,定义

X2=[y x
·

y
·]T 为可控相对运动状态矢量。由式

(5)可得,平面内相对运动模型的能控部分可表述为

X
·

2=A2X2+B2Ux (13)
式中

A2=
0 0 1
0 0 n/2
0 -2n 0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,B2=
0
1
0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(14)

  同理可得,式(14)的解析解为

X2(tf)=Φ2(tf,t0)X2(t0)+∑
k

i=1
Φ2v(tf,ti)ΔVxi

(15)
式中:Φ2v为状态转移矩阵Φ2(τ2,τ1)的第2列,即

Φ2v=Φ2(:,2);Φ2(τ2,τ1)的表达式为

Φ2=
1 2(c-1)/n s/n
0 c s/2
0 -2s c
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û
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(16)

定 义 ΔX2 = X2(tf)- Φ2(tf,t0)X2(t0),F2 =
[Φ2v(tf,t1) Φ2v(tf,t2) … Φ2v(tf,tk)], 且

ΔV2=[ΔVx1 ΔVx2 … ΔVxk]T,则式(15)可简

化为

ΔX2=F2ΔV2 (17)

  同理,式(17)为k元一次方程组,其中ΔX2∈R3,

F2∈R3×k 且ΔV2∈Rk。显然,当k<3时,方程组

无解;当k=3时,若rank(F2)=3,则方程组有唯一

解;当k>3时,则方程组有无穷组解。由此可得,
一般情况下,实现迹向欠驱动编队重构脉冲控制的

最小次数为3,并且当3次脉冲的时刻ti 确定时,每
次脉冲施加的速度增量ΔVxi 也随之确定,即

ΔV2=F-1
2 ΔX2 (18)

3 数值仿真及结果分析
假设主航天器运行于轨道高度为500km的圆

轨道,初始时刻主从航天器构成半径r=0.5km的

投影圆编队,其几何构型表达式为[7]

x=(r/2)sin(nt+ϕ0)

y=rcos(nt+ϕ0)
(19)

式中:r为投影圆编队半径,且ϕ0 为相位角。本算

例中假设初始编队构型的相位角为0,即ϕ0=0。
选取待重构的构型为r=1.0km且ϕ0=π/2的

投影圆编队,且终端时刻选定为tf=T,其中T 表

示主航天器轨道周期。两类欠驱动情况下的仿真结

果如下所述。

3.1 径向欠驱动

选取的4次脉冲时刻见表1。由式(12)计算得

到的脉冲速度增量也总结于表1。可见,实现重构

所需的脉冲数量级在10-1至10-2 m/s数量级,所
需的总速度增量消耗约为0.76m/s。对于比冲为

3km/s的轨控发动机,所耗燃料质量约为航天器总
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质量的0.025%,符合工程实际的合理范围。

表1 脉冲时刻与速度增量(Vx=0)

Tab.1 Impulsetimeandvelocityincrement(Vx=0)

ti T/5 2T/5 3T/5 4T/5

ΔVyi/(m·s-1) -0.2089 0.3792 -0.1317 -0.0386

  图2和图3分别给出了重构过程中的相对位置

和相对速度轨迹,且图4给出了重构过程中的相对

转移轨道。由图可见,从航天器从较小的编队构型

出发,经过4次脉冲变轨后,进入较大的编队构型,
从而实现了编队重构,证明了式(12)的正确性。

图2 相对位置轨迹(Vx=0)

Fig.2 Timehistoriesofrelativeposition(Vx=0)

图3 相对速度轨迹(Vx=0)

Fig.3 Timehistoriesofrelativevelocity(Vx=0)

3.2 迹向欠驱动

选定的3次脉冲时刻见表2。对应地,由式

(18)计算得到的脉冲速度增量也列于表2。可见,
单次脉冲的速度增量消耗约为10-1m/s数量级,且
总速度增量消耗约为0.83m/s,在本算例中略多于

径向欠驱动情况。同理,对于比冲为3km/s的轨

图4 重构转移轨道(Vx=0)

Fig.4 Transfertrajectoryofformationreconfiguration(Vx=0)

控发 动 机,所 耗 燃 料 质 量 约 为 航 天 器 总 质 量 的

0.028%,符合工程实际的合理范围。

表2 脉冲时刻与速度增量(Vy=0)

Tab.2 Impulsetimeandvelocityincrement(Vy=0)

ti T/4 2T/4 3T/4

ΔVxi/(m·s-1) -0.4150 0.276 0.1383

图5 相对位置轨迹(Vy=0)

Fig.5 Timehistoriesofrelativeposition(Vy=0)

  同理,图5和图6给出了迹向欠驱动条件下重

构过程的相对位置和相对速度轨迹。图7给出了重

构过程的相对转移轨道,可见,从航天器从较小的编

队出发,经过3次变轨后,到达期望的编队,实现了

编队重构,验证了式(18)的正确性。

4 结束语
本文研究了径向和迹向欠驱动条件下的圆轨道

编队重构脉冲控制问题。基于两类欠驱动条件下的

031
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图6 相对速度轨迹(Vy=0)

Fig.6 Timehistoriesofrelativevelocity(Vy=0)

图7 重构转移轨道(Vy=0)

Fig.7 Transfertrajectoryofformation
reconfiguration(Vy=0)

相对轨道动力学模型,开展了系统能控性与重构可

行性分析,并基此解析推导了实现重构所需的最少

脉冲次数以及对应的脉冲速度增量。理论分析与仿

真结果表明径向或迹向欠驱动条件下,圆轨道编队

重构仍可行。通常条件下,径向欠驱动时,实现轨道

面内重构所需的最少脉冲次数为4次;迹向欠驱动

时,实现轨道面内重构所需的最少脉冲次数为3次。
相较于全驱动重构控制方案,本文提出的欠驱动控

制方案可有效避免由推力器故障引起的重构任务失

效。此外,若主动采取欠驱动控制方案,可有效减少

推力器数目,减轻系统质量,降低系统成本,满足编

队航天器小型化、低成本的发展需求。当前研究针

对二体圆轨道,后续研究将进一步考虑摄动因素以

及椭圆参考轨道,进行欠驱动编队重构控制设计,并
对脉冲时刻与脉冲速度增量进行优化。
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